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摘要：通过综合考虑近距平行跑道离场尾流风险模型、扩散运动模型和遭遇模型，建立尾流间隔优化模型以上海浦

东机场为例进行验证。结果表明：当有利正侧风分量大于等于２ｍ／ｓ时，前后相关离场的航空器无需考虑尾流影响；
在其余侧风分量条件下均需考虑尾流影响。该研究对优化尾流间隔，提高机场容量有参考价值。
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　　随着航空运输的持续发展，越来越多的国内机场都建设
了近距平行跑道。近距平行跑道（ＣＳＰＲ）是指两平行跑道的
中心线间隔小于或等于７６０（２５００ｆｔ）米的跑道。截至目前
为止，上海浦东国际机场、重庆江北国际机场和长沙黄花国

际机场等机场均建设了近距平行跑道。但是根据中国民用

航空局颁布的《平行跑道同时仪表运行管理规定》中的规定，

对于近距平行跑道，航空器可能受尾涡影响时，平行跑道离

场航空器的放行间隔应当按照为一条跑道规定的放行间隔

执行［１］。因此对于近距平行跑道，国内机场运行仍主要是一

起一降的运行模式，限制了机场容量的增长以及未发挥出来

近距平行跑道对机场容量增长的作用。然而，目前 ＦＡＡ在
西雅图机场等国际机场都已运行了相关运行模式。因此，为

了发挥近距平行跑道优势，国内外众多学者对相关运行模式

下尾涡风险进行了研究。



Ｊ．Ｎ．Ｈａｌｌｏｃｋ［２］对近距平行跑道上的尾流进行了相关研

究，计算消散所需时间。Ｊ．Ｈａｍｍｅｒ［３］提出了配对进近的概

念和程序，对近距平行跑道构型下，相关平行进近运行中尾

涡影响前后机之间的尾涡间隔进行了研究；ＦＡＡ［４］在２０１３

年研发并应用了离场尾流缓解系统（ＷＴＭＤ），ＷＴＭＤ的目的

是通过缩减现行的尾流间隔时间来提高平行近距跑道机场

容量。国内学者方面，冯志勇［５］分析了尾涡对飞行的影响以

及安全间隔的研究；孙佳等［６］对近距平行跑道下尾涡的影响

区域进行了研究；田勇等［７］对近距平行跑道运行间隔进行了

研究；但是以上研究都未考虑当侧风分量达到一定速度时，

由于有利侧风对尾流侧向运动的抑制，前机尾流无法侧向扩

散到另一条平行航迹，此时后机无需考虑尾流影响，因此本

文主要对此进行研究。

本文首先分析了近距平行跑道构型下飞机连续起飞时

后机遭遇尾涡场景，建立侧向风速下尾涡侧向移动的时间－

距离模型，建立计算后机承受尾涡能力模型，建立尾流间隔

优化模型，最后以上海浦东国际机场实际风速和离场机型为

例进行了验证，其结果可为动态尾流间隔的研究提供参考

依据。

１　近距平行跑道飞机遭遇尾涡风险分析

在近距平行跑道上进行连续起飞时，前机产生的尾涡因

为自身的扩散使得尾涡侧移到平行航迹上。但是在特定侧

风的影响下，前机产生的尾涡在侧移到平行航迹之前就已经

消散到后机可以承受的尾涡强度。

统计表明：绝大多数的尾涡遭遇事件发生在离地３０～
６０ｍ的近地阶段；由飞机尾涡产生机理可知，速度与飞机初

始尾涡强度成反比。因此，本文选定飞机最小安全飞行速度

Ｖ２作为飞机初始尾涡强度产生点的３种情形进行分析，如

图１所示。

图１　后机遭遇尾涡场景示意图

　　情形１表示当尾涡侧移到另一条平行航迹时，其尾涡强
度小于等于后机所能承受的尾涡强度，情形２表示尾涡侧移

到另一条平行航迹时大于后机所能承受的尾涡强度，情形３

表示尾涡在侧风作用下无法侧移到另一条平行航迹。根据

上述３种场景，其后机遭遇前机尾涡风险可以表示为

Ｐ＝
１　ｔ１≤ｔ２
０　ｔ１ ＞ｔ

{
２

（１）

式（１）中：ｔ１表示前机尾涡侧移到另一条平行航迹时间；ｔ２
表示尾涡消散到后机所能承受强度的时间；Ｐ表示后机是否
有风险，其中 ０表示无遭遇尾涡风险，１表示有遭遇尾涡
风险。

２　尾涡形成和耗散机理

２．１　尾涡形成模型
在飞行过程中，从机翼后缘脱落的涡面，经过近场演变

阶段，形成尾涡。国内外学者通过对尾涡特性的研究，建立

了不同的尾涡切向速度以及尾涡消散模型，由于 Ｈａｌｌｏｋ
Ｂｕｒｎｈａｍ尾涡模型计算简单并能精确描述尾涡的切向速度，
因此使用Ｈ－Ｂ模型计算尾涡切向速度［８］。其模型如下：

Γ０ ＝
４Ｗｇ
πρＶＢ

（２）

Γ（ｒ）＝Γ０
ｒ２

ｒ２＋ｒ２ｃ
（３）

Ｖθ（ｒ）＝
Γ（ｒ）
２πｒ

＝
Γ０
２πｒ

ｒ２

ｒ２＋ｒ２ｃ
（４）

式（２）中：Γ０为初始涡环量；Ｖθ（ｒ）为尾涡的切向速度；Ｗ为
飞机重量；ｇ为重力及速度；ρ为空气密度；Ｖ为相对于飞机
的来流速度，约等于飞机速度；Ｂ为飞机的翼展长度；ｒ为尾
涡横切面上点与涡核中心点之间的距离。

２．２　尾涡强度耗散模型
经过对尾涡实验现象的观察和对尾涡数据进行分析，可

以得出飞机产生的尾涡可以分为近场涡和远场涡，当飞机处

于地面效应时，地面效应会加快尾涡的耗散，为了保持一定

的安全余量，本文未考虑地面影响对尾涡耗散的影响。根据

Ｓａｒｐｋａｙａ进行的试验观察以及数据分析，尾涡消散模型
如下［９］：

Γ ｔ( )
２ ＝Γ０·ｅ

－［０．５５＋０．２５（Ｎ）２］ ｔ２
ｔ( )}{
ｃ （５）

式（５）中：Ｎ表示浮力频率（ＢｒｕｎｔＶａｉｓａｌａｆｒｅｑｕｅｎｃｙ）［１０］；ｔ０
为基准时间；ｔｃ为尾涡开始消散时间。根据Ｓａｒｐｋａｙａ提出的
尾涡开始消散时间和无因此消散率之间的关系可以求得 ｔｃ，
关系式如下：

ε ＝
２×（０．２５）１／３π３ρ（επｂｌ）

１／３Ｖｌｂ
２
ｌ

Ｗｇ （６）

当ε≥０．２５３５时
ｔｃ
ｔ０
＝ ０．７４７５

ε( )

３／４

（７）

当０．２５３５≥ε≥０．０１２１时

ε ＝ ｔｃ
ｔ( )
０

１／４

·ｅ－０．７
ｔｃ
ｔ０ （８）

当０．０１２１≥ε≥０．００１时
ｔｃ
ｔ０
＝９．１８－１８０ε （９）
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当ε≤０．００１时：
ｔｃ
ｔ０
＝９ （１０）

其中：ε为尾涡的消散率；ε为大气湍流；Ｖｌ为前机飞行速
度；ｂｌ为前机的翼展长。
２．３　尾涡侧向扩散模型

尾流在大气中会向外向后扩散，因此尾流在经过一定时

间后会扩散到另一条平行航迹。在起飞过程中，前机产生的

尾涡具有一定的初始宽度，根据 ＶｅｒｎｏｎＪ．Ｒｏｓｓｏｗ等［１１］对尾

涡初始宽度分析后得出：

Ｄ０≈
１．５ｂｌ＋ｂｆ， ｂｆ／ｂｌ≥０．５

２ｂｌ， ０．２９＜ｂｆ／ｂｌ＜０．{ ５
（１１）

式中：Ｄ０为起始尾涡危险区域宽度；ｂｆ为后机的翼展长度。
当尾涡处于地面效应内时，尾涡在地面效应的影响下会

以一定的速度向两侧移动，增大尾涡危险区域宽度。当有侧

风时，前机产生的尾涡会在侧风的作用下侧移到另一条平行

航迹上，进而改变尾涡危险区域宽度。同时由于尾涡自身会

在大气环境下进行扩散，也使得尾涡危险区域增大。为了提

高安全性，本文增加了安全余量，以保证尾流间隔的安全性。

本文考虑尾涡间隔安全余量 ｄ和导航系统造成的误差 ｄ１。
综上所述，前机尾涡侧移到另一条跑道时间满足：

ｔ１≤
Ｄ－
Ｄ０
２－

ｂｆ
２－ｄ－２ｄ１－

Ｄｔ１
２

Ｖｄ( )＋Ｗ （１２）

式中：Ｄ为平行跑道两中心线间距；Ｄｔ１表示尾涡在大气环境
影响下自身侧翼宽度；Ｗ为侧风风量 －Ｗ表示不利侧风；
＋Ｗ表示有利侧风；Ｖｄ为地面效应下尾涡的侧向移速，通常
取２ｍ／ｓ；

３　起飞尾涡间隔优化模型

对于飞机遭遇尾涡的情形，最危险的情况是飞机进入到

前机一个尾涡的中心。飞机在离场阶段，飞机遭遇尾涡的高

度通常较低，此时遭遇尾涡是很危险的情况。因此本文研究

的是进入到单个尾涡中心并处在离场阶段的情况。

本文使用基于条状带方法的空气动力学交互作用模型

对尾涡诱导滚转力矩进行研究［１２］。在条状带模型中，忽略

机身，飞机简化为机翼，水平和垂直的尾部表面。图２表示
了简化的飞机模型。对于每个条形元件，计算涡流引起的迎

角。条状带模型实现了最大迎角的特殊限制，以防止局部迎

角超过最大的迎角限制。

图２　条状带模型

　　本文对于尾涡诱导力矩的计算围绕着力矩基本原则，即
一个力矩乘以某个距离（力矩臂）。因此，对于机翼仅由尾涡

产生的滚动力矩表达如下：

Ｍ ＝Ｌ×Ｆ （１３）
式中：Ｍ表示尾涡产生的滚转力矩；Ｌ表示机翼上某点距机
翼中心的位置；Ｆ为尾涡的诱导滚转力，等于由尾涡改变的
飞机升力。

由条状带法思想，计算一个条带上由尾涡引起的升力变

化量，进而得到此条带上的诱导力矩：

ｄΓ（ｙ）＝ １２ρＶ
２
ｈｃｌ（ｙ）ｃ（ｙ）Δα（ｙ）ｄｙ （１４）

ΔＭｖ＝ｄΓ（ｙ）·ｙ＝
１
２ρＶ

２
ｈｃｌ（ｙ）ｃ（ｙ）Δα（ｙ）ｙｄｙ （１５）

其中：ｄΓ（ｙ）表示为局部的升力变化量；ΔＭｖ为局部诱导力
矩；Ｖｆ为空气的来流速度，约等于飞机的飞行速度；ｃｌ（ｙ）表
示处于ｙ位置处的升力线系数；ｃ（ｙ）为弦长；Δα（ｙ）表示迎
角变化量。

由于迎角变化量很小，近似等于：

Δα（ｙ）≈
Ｖθ（ｙ）
Ｖｆ

（１６）

式中：Δα（ｙ）表示尾涡引起的迎角变化量。
通过ＩｖａｎＤｅＶｉｓｓｃｈｅｒ等［１３］的研究，翼型对诱导滚转力

矩影响差别不大。故本文对椭圆翼弦进行计算：

ｃ（ｙ）＝４ｃ
π

１－ ２ｙ
ｂ( )
ｆ槡
２

（１７）

式中ｃ表示为飞机的平均翼弦。
将式（１６）和式（１７）代入式（１５）并积分后可得尾涡对飞

机产生的诱导力矩Ｍｖ：

Ｍｖ＝
４ρＳｆｂｆＶｆ
（ｂ２ｆ＋４Ｓｆ）

∫
ｂｆ
２

－ｂｆ
２

Ｖθ（ｙ） １－ ２ｙ／ｂ( )
ｆ
０．

槡
５ｙｄｙ

（１８）
　　遭遇的严重性标准应该能够比较各种类型的飞机，因此
需要一个无量纲化参数。然而如果直接通过尾涡产生的诱

导力矩与飞机的侧倾控制力矩进行比较，对不同类型的航空

器来说，很难得出一个统一的标准。因此本文采用滚转力矩

系数这一无量纲化参数去比较具有不同物理和空气动力学

特性的飞机之间遭遇尾涡的严重性程度。

滚转力矩系数 ＲＭＣ是一个与飞机飞行速度、翼展以及
机翼面积有关的无量纲系数，其计算模型如下：

ＲＭＣ＝ ２Ｍｖ
ρＶ２ｆＳｆｂｆ

（１９）

　　将式（１８）代入式（１９）可得：

ＲＭＣ＝ ８
Ｖｆ（ｂ

２
ｆ＋４Ｓｆ）∫

ｂｆ
２
－ｂｆ
２

Γ（ｒ）
ｒ １－ ２ｙ／ｂ( )

ｆ槡
２ｙｄｙ

（２０）
　　当得知飞机周围的尾涡强度时，可以计算出所承受的
ＲＭＣ值。同时当得知飞机所能承受的最大 ＲＭＣ值时，可以
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求出飞机所能承受的最大尾涡环量。

根据近距平行跑道起飞尾涡遭遇场景分析可知，当有利

侧向风速分量大于一特定值时，在实施连续起飞时无需考虑

尾流的影响，只需考虑前后机之间的碰撞安全间隔。当存在

不利侧向风速且大于某一特定值时，需要考虑尾流侧向移动

时间与尾涡强度耗散到后机可承受强的时间的关系，因此尾

流间隔优化模型为

ｔ＝
ｔｃ ｌｎΓ ｔ( )

２ －ｌｎΓ[ ]０
－ ０．５５＋０．２５Ｎ( )[ ]２

， ｔ１≤ｔ２

无需尾流间隔， ｔ１ ＞ｔ
{

２

（２１）

４　实例分析

上海浦东国际机场３４Ｌ／１６Ｌ和３４Ｒ／１６Ｒ跑道为近距平行

跑道，跑道长度为３８００ｍ，中心线间距为４４０ｍ，如图３所示。

图３　上海浦东机场１６Ｌ（Ｒ）跑道示意图

　　通过对上海浦东国际机场７日航班量统计，选取占比重
较大的机型，如图 ４所示，可以发现使用量最大的机型为
Ａ３２１和Ａ３２０。由于目前同类机型无离场尾流间隔规定，因
此本文选取机型为Ａ３３０和Ａ３２１，并假设Ａ３３０为前机在１６Ｌ
跑道起飞，Ａ３２１为后机在１６Ｒ跑道起飞，机型参数如表１所

示。取Ａ３２１可承受滚转力矩系数为０．０４６［１４］，计算出所能

承受的尾涡强度为１８０ｍ２／ｓ。所取浮力频率和不同等级湍

流度数据如表２所示。统计上海浦东机场的七日机场风向
数据作为分析数据，化为垂直于跑道的侧向风量，以０．５ｍ／ｓ
为一个区间进行统计，并将５ｍ／ｓ及以上风速数据统计到
５ｍ／ｓ中，如图５所示，不同侧风分量下尾流侧移到另一条平
行航迹时间如表３所示。

图４　上海浦东机场７日出港航班机型百分率

表１　前后机机型参数

机型

初始环

量／（ｍ２·
ｓ－１）

最大起

飞重量／
ｋｇ

翼

展／
ｍ

机翼

面积／
ｍ２

飞行

速度／
ｋｔ

前机 Ａ３３０ ４８１ ２３００００６０．３ ３６１．６ １５５

后机 Ａ３２０ — — ３４．１ １２２．６ １４５

表２　到达后机承受尾涡强度所需耗散时间

浮力频率

（Ｎ）
无因次紊

流度（ε）
大气紊

流度

耗散时

间／ｓ

０ ０．０７ ３×１０－５ ２１４

０ ０．３０ ２．２８×１０－３ ９８

０ ０．４０ ７×１０－３ ７８

０．５ ０．０７ ３×１０－５ １９２

０．５ ０．３０ ２．２８×１０－３ ８８

０．５ ０．４０ ７×１０－３ ７２

１．０ ０．０７ ３×１０－５ １４８

１．０ ０．３０ ２．２８×１０－３ ６８

１．０ ０．４０ ７×１０－３ ５４

图５　上海浦东机场七日侧向风速统计

　　表３中不利侧风为加速尾流侧移到后机航迹的正侧风
分量，文中风向为１６Ｌ吹向１６Ｒ；有利侧风为抑制前机尾流
侧向扩散到后机航迹的正侧风分量，文中风向为 １６Ｒ吹
向１６Ｌ。

根据ＦＡＡＯＲＤＥＲＪＯ７１１０．３１６规定，当前机为重型机
或Ｂ－７５７，且跑道头间距错开小于５００ｆｔ时，前机起飞２ｍｉｎ
后后机才可以起飞。从表２可以看出：当在弱湍流度条件下
时，不同的浮力频率下所需的时间皆大于目前规定的１２０ｓ
尾流时间间隔，当处于中、强湍流度等级下，消散所需时间皆

小于１２０ｓ，因此当处于中、强等级的湍流度时可以将尾流间
隔缩减至１００ｓ以下。

从表３可以看出，随着不利侧风分量的逐渐增大，尾涡
侧移到另一条跑道的时间越来越短，当左侧风速到达５ｍ／ｓ
时，侧移到另一条跑道只需３６ｓ的时间。当存在有利侧风分

７０２邓文祥，等：近距平行跑道离场尾流间隔优化研究
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量时，侧风抑制尾流扩散，使得侧移时间变长，当有利侧风风

速分量为２ｍ／ｓ时，侧移时间需要２９２ｓ，远大于目前法规规
定的时间，据统计可知，七日内有２４．７７％的时间无需考虑前
机尾流影响。

表３　不同风速下尾流侧移时间

不利侧风 侧移时间／ｓ 有利侧风 侧移时间／ｓ

０ ９２ ０ ９２

０．５ ７８ ０．５ １０８

１ ６９ １ １３５

１．５ ６２ １．５ １８３

２ ５６ ２ ２９２

２．５ ５１ ２．５ 

３ ４６ ３ 

３．５ ４３ ３．５ 

４ ４１ ４ 

４．５ ３８ ４．５ 

５ ３６ ５ 

　　注：表示时间大于２９２ｓ

　　从表 ２和表 ３可以看出，当存在不利侧风时，尾流在
１２０ｓ内均可扩散到另一条跑道上，但当在中、强湍流度等级
条件下，根据大气湍流等级的不同，飞机连续起飞时间间隔

可缩减至１００ｓ，因此湍流等级在中湍流度和强湍流度等级
时可以缩减现有尾流间隔时间。当存在有利侧风时，当风速

大于等于２ｍ／ｓ时，连续起飞的航空器可以不必考虑尾流的
影响，只需要保持碰撞安全间隔。

５　结论

１）当在静风、不利侧风分量以及有利侧风分量小于
２ｍ／ｓ条件下，前后离场航空器需要考虑尾流间隔。但在弱
湍流等级下，需要适当提升现行尾流时间间隔；在中、强湍流

度等级下，尾流时间间隔可缩减至１００ｓ。
２）当有利侧风分量达到２ｍ／ｓ时，前机尾流无法侧移到

另一条平行航迹上，前后机无需保持尾流时间间隔，只需保

持碰撞安全间隔。
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